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La cohetería es una ciencia que con el pasar de los años se ha ido perfeccionando 
gracias al aporte de muchas personas, desde los chinos que fueron los primeros 
que comenzaron a experimentar con los cohetes, hasta nuestros días.  
 
El cohete es una maquina que utiliza un motor de combustión interna para 
producir la  energía cinética necesaria para la expansión de los gases, que son 
lanzados a través de un tubo propulsor conocido  como la tobera. El cohete está 
formado principalmente por una estructura, un motor de propulsión a reacción y 
una carga útil.  
 
El componente crítico del diseño de cohetes es la cámara de empuje debido a que 
esta se encuentra sometida a altas presiones durante su funcionamiento y por lo 
tanto su diseño debe ser preciso. 
 
El diseño de la cámara de empuje consiste básicamente en seguir una serie de 
ecuaciones para determinar los datos de diseño y de construcción, en este caso, 
se utilizaron la formulas de diseño de cámaras de empuje en la elaboración de una 
hoja de calculo en Excel para desarrollar un programa de diseño de cámaras de 
empuje con toberas tipo campana o cónica. Este programa se hizo con el fin de 
facilitar los cálculos y obtener resultados más rápidos a la hora de hacer 













El objeto de este proyecto, es ilustrar, definir, y compilar una base de información 
tecnológica que sirva como soporte para la creación de una escuela de 
conocimiento en el área del diseño y construcción de cohetes de propelentes 
líquidos en el Centro de Investigación en Tecnología Aeronáutica, de la Fuerza 
Aérea Colombiana, orientado al avance en la exploración meteorológica tropical y 
a la posibilidad de utilizarlos para lanzar pequeños satélites suborbitales. 
 
La cohetería es una ciencia que con el pasar de los años y el aporte de muchas 
personas en distintas partes el mundo se ha ido perfeccionando, desde los chinos 
que fueron los primeros que comenzaron a experimentar con los cohetes, hasta 
nuestros días. Por medio de la cohetería los ingenieros de todo el mundo, a través 
de la investigación y experimentación han ido  buscando en los distintos usos que 
hoy en día se le han dado a los cohetes como en la aeronáutica, en la industria 
militar y espacial. 
 
En la ingeniería mecánica esta ciencia se aplica muy bien. Por eso en este 
proyecto en el que se encuentran involucrados estudiantes de ingeniería mecánica 
se pretenderá diseñar tres componentes fundamentales y esenciales en el diseño 
de un cohete, que son: la tobera, el sistema de refrigeración y el sistema de 
combustión. En este proyecto se utilizaran los conceptos básicos de mecánica de 
fluidos, teoría de flujos compresibles, transferencia de calor, termodinámica, entre 
otras, para cumplir con nuestro objetivo. 
 
Se puede analizar y mostrar unas consideraciones de diseño para la ejecución de 
los componentes de los sistemas mencionados anteriormente; se refieren cada 
una de las ecuaciones, las relaciones termodinámicas y los diagramas para 
cálculos de toberas. 
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En síntesis como los cohetes son sistemas complejos de diversos componentes 
se enfatizará en el diseño del componente más crítico e importante de un motor 
cohete que es la tobera y sus partes esenciales. Habrá un enfoque en su 
funcionamiento, el significado del  perfil convergente y divergente y la expulsión de 


























1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA 
 
Este proyecto tiene que ver con los nuevos retos que debe enfrentar la Fuerza 
Aérea Colombiana en consecuencia al avance de la tecnológico mundial, teniendo 
en cuenta que debe ser precursora del desarrollo, más ahora viendo la perspectiva 
en el campo espacial. Uno de los elementos importantes para iniciar con un 
dominio del espacio, es el conocimiento de cohetes y medios de transporte que en 
cualquier medio que presente el espacio sean eficaces. El Centro de Investigación 
en Tecnología Aeronáutica dada la preocupación por iniciar estos adelantos, se ha 
propuesto desarrollar un proyecto de Laboratorio de Cohetería, que con un equipo 
investigador en cada área, conduzca a la creación de una escuela de 
conocimiento. 
 
La escuela militar de aviación EMAVI, necesita el diseño de la tobera, el sistema 
de refrigeración, y el sistema de combustión que harán parte del diseño como tal 
de un cohete, el ¿porque? de este problema es que una vez se tengan diseñados 
los componentes, se creará un laboratorio de cohetería en el que los estudiantes 
de EMAVI podrán hacer pruebas de combustibles (propelentes líquidos), 
lanzamiento de cohetes o posiblemente se pueda usar en la industria militar 
colombiana, para la fabricación de cohetes y misiles, como también para enviar en 













Este proyecto es de gran importancia ya que puede incentivar a otras 
universidades de el país a que investiguen mas acerca del tema, convirtiéndose a 
su vez en una posible línea de investigación, además la teoría de flujos 
compresibles que es una de los principios mas importantes para diseñar cohetes, 
se puede enseñar en las universidades como una electiva más o para reformar 
cursos existente como mecánica de fluidos, maquinas hidráulicas, etc. 
 
Desde el punto de vista social, con el lanzamiento de cohetes Colombia tendrá la 
posibilidad de enviar pico satélites al espacio, para mejorar la seguridad, las 
comunicaciones, tener mas acceso a la información climática (metereología), 
como también puede ayudar a que pequeños grupos de astronomía existentes en 
el país, conozcan mas del espacio exterior y contribuir a la conquista del mismo 
junto con otros países.     
 
La realidad de la actualidad, resaltando el avance de los países desarrollados 
como Estados Unidos y Rusia; y algunos en Latinoamérica, como Brasil Argentina 
y Chile, muestran la necesidad de conocer y entender la tecnología en el campo 
espacial, donde el análisis y diseño de cohetes, será pieza clave en el desarrollo 
de las comunicaciones satelitales, aplicaciones tecnológicas derivadas de la 
conquista del espacio y su aprovechamiento.  
 
Este proyecto hace énfasis en el área de las bases teóricas para el diseño de 
motores para cohetes. La razón más importante de este proyecto es tener una 
guía presentada sobre como son los diseños de los motores de un cohete, que 
aunque solo sería una parte de todo lo que abarca su estudio, también permitiría 
un comienzo para todos aquellos interesados en el tema; sobretodo, invitando a  
los estudiantes de ingeniería mecánica a que encuentren una forma atractiva de 
entrar en este tema y profundizar es los demás temas que faltarían por desarrollar, 
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esperando una proyección a mediano plazo, de un avance por parte de la Fuerza 
Aérea en este campo para el País. 
 
La relevancia del proyecto para la sociedad en general sería un inicio y 
emprendimiento en desarrollo para nuestro país, mostrarle al mundo el talento 
humano que se ha visto frenado por la prioridad del conflicto interno, pero es la 
base del progreso en proyectos tecnológicos; y mucho más en particular para la 
Fuerza Aérea su relevancia está en convertirse en líder de este tipo de proyectos 
en Colombia y además de esto, la innovación que tendría y potencialidad a 
mediano o largo plazo. Los beneficios que pueden verse dentro de la misma 
Fuerza Aérea y el País, la motivación y el interés de avanzar en el campo de 
comunicaciones y de la tecnología espacial. 
 
El valor teórico de la investigación llenará los vacíos de conocimientos sobre el 
tema en Colombia y dará inicio a un aprendizaje sobre los principios de los 
motores  de los cohetes y mostrará a los estudiantes interesados que no es tan 

















3.1 OBJETIVOS GENERALES 
 
Diseñar los componentes de escape de los productos de la combustión para la 
evaluación de combustibles gaseosos y líquidos para impulsión de cohetes y 
mísiles. 
 
3.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS 
 
• Diseñar la tobera del cohete. 
• Diseñar el sistema de refrigeración de la tobera. 



















4. MARCO TEORICO 
 
Un cohete es una maquina que, utilizando un motor de combustión, produce la  
energía cinética necesaria para la expansión de los gases, que son lanzados a 
través de un tubo propulsor conocido también como tobera (propulsión a 
reacción). 
 
Un cohete está formado principalmente por una estructura, un motor de propulsión 
a reacción y una carga útil. La estructura sirve para proteger los tanques de 
propelente y oxidante y la carga útil.   
 
Un cohete en su forma más simple, es una cámara que adjunta un gas bajo 
presión. Una apertura pequeña a un extremo de la cámara permite que el gas 
pueda escapar, haciendo proporcionar un empujón que propulsa el cohete en la 
dirección opuesta. Un ejemplo bueno de esto es un globo. El Aire adentro de un 
globo está comprimido por las paredes de caucho del globo. 
 









Fuente: NASA, Rockets: An Educator’s Guide with Activities in Science, Mathematics, and 
Technology. Washington D.C: NASA Headquarters, 2001. p. 13. 
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4.1 PRINCIPIO DE FUNCIONAMIENTO 
 
Principio de funcionamiento del cohete, consiste en que: los gases expelidos por la 
abertura provocan un movimiento hacia arriba por reacción. 
 
Los cohetes son cuerpos volantes que llevan consigo todos los medios necesarios 
para producir la energía propulsora y, con o sin ayuda de un sistema de dirección, 
pueden transportar cargas útiles a velocidades, alturas o alcances exactamente 
prefijados. El sistema propulsor del cohete no está supeditado a la presencia de la 
atmósfera, y debido a ello el mismo se distingue fundamentalmente de un motor a 
reacción. El motor a reacción emplea en efecto aire como medio de trabajo, y por 
consiguiente solo puede funcionar en condiciones atmosféricas (Lo que se refleja 
en la limitación de altura y velocidad de vuelo de los aviones equipados con 
motores de este tipo). En cambio el accionamiento del cohete es independiente de 
que exista o no atmósfera, y el vehiculo tiene pues posibilidades "ilimitadas" en 
cuanto a la velocidad y altura de su vuelo. Todos los motores a reacción se basan 
en la ley fundamental de Newton, o ley de acción y reacción, que anunciada en su 
forma más simple expresa que toda acción provoca una reacción de igual 
magnitud pero de sentido opuesto a ella. De esta llamada tercera ley de Newton 
se deriva a su vez la del impulso, que halla aplicación en todos los sistemas de 
propulsión a reacción. 
La ciencia de la cohetería por ello empezó con la publicación en 1687 de el gran 
científico inglés Isaac Newton de su libro, Philosophiae titulado Naturalis Principia 
Mathematica, los principios físicos descritos en la naturaleza. Hoy, el trabajo de 
Newton normalmente se llama simplemente el Principio.   
En el Principio, Newton declaró tres principios científicos importantes identificados 
anteriormente, que gobiernan el movimiento de todos los objetos, sea en la Tierra 
o en el espacio.  Sabiendo estos principios, las Leyes de Newton, los trabajadores 
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en cohetes han podido construir los cohetes gigantes modernos del siglo XX como 
el Saturno 5 y el Trasbordador Espacial. 
Figura 2. Principio Acción – Reacción 
 
Fuente: NASA, Rockets: An Educator’s Guide with Activities in Science, Mathematics, and 
Technology. Washington D.C: NASA Headquarters, 2001. p. 14. 
 
Las leyes enunciadas se ilustran en la figura 2 con ejemplos muy sencillos: Si en 
el globo ilustrado como figura 1-a dejamos escapar el gas en una cierta dirección 
(acción), el globo se moverá entonces en sentido opuesto a ella (reacción). En el 
cañón designado como  fig. 1 b se tiene un efecto parecido: Para acelerar la masa 
del proyectil a la velocidad final o de disparo, es preciso que durante un cierto 
tiempo actúe sobre ella la presión del gas que la pólvora produce en la recámara. 
El producto de la fuerza debida a la presión por el tiempo transcurrido se de-
nomina impulso, y es igual al producto de la masa del proyectil por la velocidad 
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final o de disparo, o sea, igual a la llamada cantidad de movimiento que tiene el 
proyectil. 
En el caso de un cohete rigen también las leyes expuestas hasta aquí indicadas 
en la figura 2 como (fig. 1 c. y 1 d.). Si en una cámara de combustión producimos 
un gas comprimido y muy caliente, el gas ejerce contra las paredes de la cámara 
una presión de igual valor en todas direcciones. Al abrir la cámara por una de sus 
caras, el gas se escapará entonces de ella a una velocidad de escape 
supersónica, originando una fuerza de reacción (dirigida contra la cara opuesta de 
la cámara) que hará que el cohete se ponga en movimiento. Esta fuerza 
propulsora (impulso) es igual al producto de la masa de gas que se escapa por 
unidad de tiempo, multiplicada por la velocidad de escape que tiene dicho gas. 
Ello significa pues que el impulso es tanto mayor cuanto mayor sea también la 
masa de gas que escapa por segundo y la velocidad que tiene el gas.  
 
De lo dicho anteriormente se deduce que el impulso del cohete no se debe a un 
efecto de "empuje" del gas, "apoyándose" contra el medio ambiente (atmósfera) al 
escaparse de la cámara, sino que está originado por una fuerza de reacción 
producida por el escape de una masa a gran velocidad en un sistema físico 
cerrado. Por esta razón el accionamiento del cohete es el único sistema propulsor 
que puede funcionar en el vacío. La figura 3 muestra aplicaciones prácticas de la 
ley del impulso y del principio de acción y reacción donde el cohete alcanza la 
velocidad máxima cuando las reservas de combustible se han transformado en 
impulso por completo. 
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Figura 3. Ley del impulso y principio de newton 
 
 
Fuente: MACAULAY, David. Cómo funcionan las cosas: Cohetes. Barcelona: Muchnik Editores, 
1989. p. 170. 
4.2 COMBUSTIÓN 
Algunos cohetes como los cohetes espaciales los cuales viajan al espacio exterior 
deben llevar almacenado en los tanques, no solo propelente (combustible), sino 
también oxidante (comburente) debido a la carencia de oxigeno en el espacio. 
La magnitud del empuje producido (expresión que designa la fuerza producida por 
el motor de cohete) depende de la masa y de la velocidad de los gases expelidos 
por la abertura. Luego, cuanto mayor sea la temperatura de los gases expelidos, 
mayor será el empuje. Así, surge el problema de proteger la cámara de 
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combustión y la abertura de las altas temperaturas producidas por la combustión. 
Una manera ingeniosa de hacer esto es cubrir las paredes externas del motor con 
una tubería de un fino chorro del propio propelente usado por el cohete para 
formar un aislante térmico y refrigerar el motor. 
 
4.3 CLASIFICACIÓN DE LOS COHETES 
 
Ya para el entendimiento del principio de cohetes, es necesario entender los 
conceptos sobre la propulsión a Jet; siendo este uno de los campos más utilizados 
y practicados para el desarrollo industrial aeronáutico y mecánico. Según el libro 
de George P. Sutton define la propulsión a Jet como un medio de locomoción por 
lo cual una reacción es comunicada a un mecanismo por un impulso de una 
materia expulsada. Con esto clasifica la propulsión a Jet en dos partes de estudio: 
Primero, una unidad ducto propulsora, que es en donde el fluido circundante es 
guiado a través del mecanismo o la máquina y acelerado por un gran impulso por 
medios mecánicos o térmicos en la expulsión. 
 
Y segundo, un cohete propulsor donde la materia que será arrojada se guarda 
dentro de un dispositivo y las clasifica según el tipo de aplicación, el tipo de 
propelente a utilizar, el tamaño de la unidad y el tipo de construcción, sistemas de 
alimentación, etc. 
 
Para ello, la clasificación de los cohetes según su accionamiento, que aglomera 
cada una de las características anteriores, está identificado por la siguiente figura. 
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Figura 4. Diagrama características de propulsión vs. Disposición esquemática, 
sistema de combustible y velocidad de escape 
 
Fuente: MACAULAY, David. Cómo funcionan las cosas: Cohetes. Barcelona: Muchnik Editores, 
1989. p. 171. 
 
4.4 PRINCIPIO DE MOMENTO 
La fuerza del empuje de un motor de cohete es la reacción experimentada por la 
estructura de motor debido a la eyección de materia a alta velocidad. Es el mismo 
fenómeno que hace un arma cuando retrocede. En este caso la velocidad 
adquirida delantera de la bala y la carga de pólvora es igual al retroceso o la 
velocidad adquirida posterior de la recámara del arma. 
 26 
La velocidad adquirida se define como el producto de masa y velocidad. Puede 
mostrarse que la velocidad adquirida de un número grande de partículas 
pequeñas uniformes que fluyen a una velocidad uniforme, como el flujo de gas, 
puede expresarse como la velocidad adquirida de un cuerpo rígido equivalente de 
masa igual y velocidad de flujo. 
El movimiento de un vehículo a través de un medio fluido confía en las fuerzas 
impartidas a él por el cambio de velocidad adquirida. Sobre este Sanger escribe:   
Todos medios de transporte igualmente propulsado dentro de un 
líquido o el medio gaseoso, obtienen sus fuerzas de impulso en 
base al principio de velocidad adquirida, desde que todas las 
hélices de la nave, hélices del avión, ruedas de agua y remos 
generan su empuje delantero al gasto de la velocidad adquirida de 
agua o las masas de aire hacen que se aceleran desde atrás. La 
propulsión del cohete sólo difiere de estos dispositivos viejos, en la 
magnitud relativa de las masas aceleradas y las velocidades. La 
propulsión del cohete se usan sólo masas de gas relativamente 
pequeñas, qué se lleva dentro del vehículo y se arroja a una 
velocidad muy alta1. 
La fuerza que actúa en un vehículo que se mueve a través de un fluido 
homogéneo puede ser determinada por el principio de momentum. Este principio, 
declara que la fuerza externa neta que actúa en un cuerpo que se sumerge en un 
fluido fluyendo firmemente debe igualar la diferencia entre el aumento en la 
velocidad adquirida por la unidad de tiempo del fluido y el aumento en la fuerza de 
presión que está actuando en las superficies del cuerpo. 
4.5 TIPOS DE PROPELENTES 
Los cohetes de propelente líquido se alimentan bajo la presión de los tanques en 
una cámara de combustión. Un típico sistema de propulsión líquida se muestra 
esquemáticamente en la figura 5, los propulsores líquidos normalmente consisten 
                                                 
1 SANGER, Eugen. Raketenflugtechnik. Munich: Irene Sänger-Bredt, 1933. p. 207. 
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en un oxidante líquido (por ejemplo, oxígeno Líquido) y un combustible líquido (por 
ejemplo, gasolina). 
Figura 5. Diagrama esquemático de un sistema de propelente liquido 
 
Fuente: SUTTON, George; BIBLARZ, Oscar. Rocket Propulsion Elements. 7 ed. New York: Jhon 
Wiley & sons, 2001. p. 20. 
 
En la cámara de la combustión, los propulsores reaccionan para formar gases 
calientes que a su vez se aceleran y arrojan a una velocidad alta a través de una 
boquilla, mientras imparten la velocidad adquirida al sistema. Una unidad líquida 
de cohetes normalmente permite los funcionamientos repetitivos y puede iniciarse 
y cerrarse a voluntad. Si la cámara de la combustión proporciona la adecuada 
capacidad refrescante, es posible iniciar cohetes líquidos por períodos que 
exceden una hora, dependiendo sólo del suministro propulsor. Un sistema de 
propulsión líquida de cohete es, sin embargo, relativamente complicado en el 
diseño, porque él requiere varias válvulas de mucha precisión, un mecanismo 
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alimentador con bombas de propelente, turbinas o un dispositivo presurizando el 
propulsor, y una cámara de la combustión relativamente complicada.      
En el propelente sólido, todo el propelente contenido dentro de la cámara de la 
combustión es quemado. Este tipo de unidad de propulsión es particularmente 
adaptable para poca duración de encendido (10 a 25 segundos).  La duración 
larga de las unidades del cohete sólidas requiere una cámara de la combustión 
grande y excesivamente fuerte. Un propelente sólido fue probado como ayuda en 
la unidad de despegue de un avión de la Armada U.S.; esta carga del propulsor 
contenía todos los elementos químicos para quemarse por completo. Una vez 
encendido, quemaba a una proporción casi constante en la superficie expuesta de 
la carga. No hay ningún sistema de alimentación, válvulas, o bombas 
subsecuentemente como lo está en las unidades líquidas, los cohetes de 
propelentes sólidos son relativamente simples en la construcción.   
Los cohetes de propelentes gaseosos emplean propelentes gaseosos. Aunque se 
han usado los propelentes gaseosos experimentalmente, la aplicación de este tipo 
de propulsores se prevé. La principal dificultad es que los gases comprimidos 
requieren tanques para propelentes excesivamente grandes y pesados.  
De vez en cuando se han propuesto combinaciones de propelente líquido y sólido, 
y se han usado experimentalmente. Un ejemplo es una cámara de la combustión 
llenada de material carbonoso sólido en el que se inyecta un agente oxidante 
líquido.   
El tamaño de los sistemas de propulsión de cohetes normalmente puede 
compararse con respecto a varias cantidades físicas básicas.   
Peso real. Se han volado con éxito unidades en el cual el peso va de una pequeña 
libra hasta aproximadamente 30,000 libras.   
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Empuje. Los motores de cohete con menos de una libra de empuje a 60,000 libras 
se han operado con éxito.   
Duración. Se han construido y lanzado unidades de propelente sólido que operan 
sólo en una fracción de segundo y unidades del cohete líquidas que operan varias 
horas. 
Razón de Peso – Empuje. Esta cantidad se usa a menudo para comparar 
actuación de unidades cohete.    
Impulso Total. Éste es el producto del empuje y la duración. Se usa para comparar 
unidades cohete. 
4.6 TIPOS DE COHETE 
En cuanto al tipo de combustible usado, existen dos tipos de cohete: 
• Cohete de combustible líquido: El propelente y el oxidante están almacenados 
en tanques fuera de la cámara de combustión y son bombeados y mezclados en la 
cámara donde entran en combustión.  
 
• Cohete de combustible sólido: En que ambos, propelente y oxidante, están ya 
mezclados en la cámara de combustión en estado sólido.  
En cuanto al número de fases, un cohete puede ser: 
• Cohete de una fase: En este caso el cohete es "monolítico";  
 
• Cohete de múltiples fases: Posee múltiples fases que van entrando en 
combustión secuencialmente y van siendo descartados cuando el combustible se 




La importancia de los cohetes radica en dos características: 
• Su capacidad de alcanzar grandes velocidades y aceleraciones.  
• Su capacidad de funcionar en el vacío (si son cohetes espaciales).  
La primera de estas características es la que ha promovido su uso histórico en el 
campo militar y en los espectáculos pirotécnicos, la segunda no ha sido 
significativa hasta la aparición de la astronáutica en la década de 1950. 
4.8 USO MILITAR 
4.8.1 Misil antiaéreo de fabricación rusa. El cohete constituye un medio capaz 
de transportar una carga útil a grandes velocidades de un punto a otro. Como 
arma, un cohete puede transportar un explosivo (convencional o nuclear) a 
grandes distancias en un tiempo lo bastante corto como para coger al enemigo por 
sorpresa. El cohete presenta otras ventajas con respecto a los proyectiles: tiene 
un radio de acción más grande y su trayectoria puede ser controlada. 
Existen cohetes militares (también nombrados misiles) de muy variado tamaño, 
potencia y radio de acción. Los pequeños pueden ser lanzados directamente por 
los soldados o desde vehículos en movimiento, y suelen ser utilizados para atacar 
las aeronaves del enemigo. La capacidad de controlar su vuelo también les 
permite ser usados para atacar objetivos fijos con bastante precisión. 
Los misiles de gran tamaño pueden llegar a tener un radio de acción de miles de 
kilómetros y se utilizan para bombardear las instalaciones introducidas en territorio 
enemigo sin necesidad de enviar tropas o aviones. Su gran velocidad también 
dificulta la intercepción. De especial atención son los misiles balísticos 
intercontinentales (ICBM en terminología inglesa). Estos cohetes tienen un radio 
de acción de decenas de miles de kilómetros y siguen una trayectoria balística que 
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los lleva, efectivamente, fuera de la atmósfera terrestre. Armados con explosivos 
nucleares constituyen un medio de disuasión importante, ya que permiten atacar el 
corazón de la nación enemiga por muy lejos que esté, sin que ésta disponga de 
ninguno medio para impedir su llegada. 
4.9 USO CIVIL 
Fuera del campo militar, el uso más importante de los cohetes es el de lanzar 
objetos al espacio exterior, normalmente poniéndolos en órbita en torno a la 
Tierra. Para este objetivo, el cohete es el único medio disponible. Por una parte, 
son los únicos vehículos capaces de alcanzar la velocidad necesaria para esta 
aplicación, y de la otra sólo el cohete es capaz de propulsarse en el vacío del 
espacio. Los otros vehículos necesitan un medio material sobre el que 
desplazarse, o bien obtienen algún elemento esencial para su funcionamiento del 
medio. 
Sin embargo, el cohete no deja de ser un medio ineficaz de lanzar objetos al 
espacio. Debido a su propia naturaleza el cohete habrá siempre de ser mucho 
mayor que el objeto que tiene que transportar, y eso quiere decir que en un 
lanzamiento la mayor parte de la energía será utilizada para acelerar el propio 
cohete y no su carga útil. Por ejemplo, un cohete Ariane 5 cargado de combustible 
pesa en torno a 750 toneladas, de las cuales sólo 20 pueden ser efectivamente 
puestas en órbita. Sin embargo, no existen alternativas en el cohete ni a corto ni a 
largo plazo para esta aplicación. 
Otro uso ligeramente diferente de los cohetes se encuentra en los estudios de 
microgravedad. Un cohete puede poner un objeto en una trayectoria balística fuera 
de la atmósfera, donde no será sometido a la fuerza de rozamiento del aire y 
estará, pues, en una situación de caída libre, equivalente a la ausencia de 
gravedad para muchos fenómenos físicos. 
 32 
4.10 COHETE PROTÓN DE RUSIA 
El cohete convencional deberá pasar por algunos avances en los próximos años, 
aunque aún será el mayor responsable, por mucho tiempo, del envío de 
astronautas y satélites artificiales al espacio. 
La adopción de vehículos reutilizables, como el Space Shuttle, de la NASA, debe 
ampliarse. Los transbordadores espaciales despegan como un cohete 
convencional, pero aterrizan como aviones, gracias su aerodinámica especial. 
Un motor revolucionario, que puede hacer avanzar la tecnología astronáutica, es 
el motor Scramjet, capaz de alcanzar velocidades hipersónicas de hasta 15 veces 
la velocidad del sonido. El motor Scramjet no posee partes móviles, y obtiene la 
compresión necesaria para la combustión por el aire que entra de frente, 
impulsado por la propia velocidad del vehículo en el aire. La NASA probó con éxito 
un motor de este tipo en 2004. El cohete, llamado X-43A, fue llevado a una altitud 
de 12.000 m por un avión B-52, y lanzado de un cohete Pegasus a una altitud de 
33.000 m. Alcanzó la velocidad récord de 11.000 Km. /h. 
Otra posibilidad de adelanto en la tecnología de motores de cohetes es el uso de 
propulsión nuclear, en que un reactor nuclear calienta un gas produciendo un 
chorro que se usa para producir empuje. O la idea de construir un cohete en forma 
de vela, que se alimenta del viento solar, lo que permitiría una mayor velocidad y 





5. TEORÍA Y DISEÑO DE TOBERAS 
 
Se mostrará la teoría de diseño de toberas, principalmente se  enfatiza en diseño 
de toberas para cohetes de propelente líquido; esto es tratando cada una de las 
ecuaciones y consideraciones necesarias para lograr los propósitos según la 
misión a desempeñar. La idea es poner en práctica los conocimientos en 
termodinámica y mecánica de fluidos en el diseño, mostrar un comparativo entre 
las situaciones ideales con respectos a las reales y corregir el error ocurrente, 
analizar como podríamos obtener un mejor desempeño con los elementos 
disponibles y finalmente elaborar el esquema de cómo hacer la tobera. 
 
La propulsión de cohetes es una ciencia exacta pero no es una materia 
fundamental, y no hay leyes científicas básicas de naturaleza peculiar a la 
propulsión. 
 
Los principios básicos de propulsión son tomados de la mecánica, termodinámica 
y propulsión. 
 
La propulsión es lograda por la aplicación de una fuerza a un vehiculo, esto es 
acelerar el vehiculo, alternativamente, mantener una velocidad dada obtenida por 
una fuerza de resistencia. Esta fuerza propulsiva es obtenida por eyección del 
propelente a alta velocidad. 
 
5.1 COHETE IDEAL 
 
El concepto de sistemas de propulsión para el cohete ideal es útil porque los 
principios básicos termodinámicos relevantes pueden ser expresados como 
relaciones matemáticas simples. 
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Para un cohete ideal las siguientes suposiciones planteadas son validas: 
• La sustancia que funciona es homogénea 
 
• Toda las especies de fluido que funciona son gaseosos 
 
• La sustancia que funciona obedece la ley de gas ideal 
 
• No hay transferencia de calor a través de las paredes del cohete (Flujo 
adiabático) 
 
• No hay fricción apreciable ni condiciones de borde  
 
• No hay discontinuidades en la tobera ni choques de ondas 
 
• El flujo de propelente es firme y constante 
 
• Todos los gases de descarga que dejan el cohete tiene una velocidad dirigida 
axialmente. 
 
• La velocidad del gas, presión, temperatura y la densidad son todos uniformes a 
través de cualquier sección normal a la axial de la tobera. 
 
• El equilibrio químico es estable dentro de la cámara del cohete y la 
composición no cambia en la tobera. 
Para un cohete de propelente líquido la teoría idealizada postula un sistema de 
inyección en el cual el combustible y el oxidante son mezclados perfectamente así 
que resulta una sustancia que funciona homogéneamente. 
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Algunos autores y compañías no consideran estas características de cohete ideal, 
por ejemplo, una suposición que dice “Toda velocidad de salida de la tobera es 
axialmente dirigida” no la consideran, en cambio si consideran una tobera de 
salida cónica con un ángulo medio de 15º como su base configuración de tobera 
ideal. 
 
5.2 GENERACIÓN DE EMPUJE 
 
El empuje de un cohete es la reacción experimentada por su estructura debido a la 
eyección de materia a alta velocidad, el mismo fenómeno que hace el retroceso de 
un arma.  En el ultimo caso el momento hacia delante  (masa x velocidad) de la 
bala  y de la “carga de energía” es igual al momento hacia atrás (retroceso) de la 
misma arma. 
 
Un medio de transporte de auto propulsión dentro de un medio líquido o gaseoso 
obtiene la tendencia de fuerza en base al intercambio de la velocidad adquirida.  
Las hélices de barco, las hélices de avión, las ruedas de agua, los remos, generan 
un “empujón” a costa de la velocidad adquirida de agua o de las masas de aire 
aceleradas en retroceso. 
 
La propulsión de cohetes difiere de estos artefactos solo por la magnitud relativa 
de las masas aceleradas y las velocidades. Mientras, hasta aquí, las largas masas 
se arrojaron hacia atrás a bajas velocidades, en la propulsión de cohetes solo se 
usan masas relativas de gases, las cuales se transportan dentro del vehiculo y se 
eyectan a velocidades demasiado altas. 
 
El flujo de gas caliente  de un cohete puede verse básicamente como la eyección 
de masas pequeñas tales como ∆m (moléculas de gas) a una velocidad relativa ve 
con respecto al vehiculo, el cual tiene una masa mv y se esta moviendo a una 
velocidad u. La fuerza, el momento, y la velocidad son vectores de cantidad. 
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Considere un sistema simplificado en donde solo una partícula ∆m se eyecte en 
un momento.  El momento neto de este sistema M es: 
 
( )ev vumumM −∆==                  Ec 5-1 
 
La diferencia con respecto a campos de tiempo  dm/dt =0 (no hay cambio de 
momentum externo).  El d(∆m)/dt se aproxima a –dm/dt en un gas de flujo 
continuo.  Esto es igual a la tasa de disminución de la masa vehicular mv.   
 
La velocidad del escape ve es constante y su derivada es 0. Entonces, ∆m es muy 
pequeño y se aproxima a 0.  
 
dtdmvdtdum ev // −=                    Ec 5-2 
 
Los términos de la parte izquierda igualan a la fuerza neta (Nf) que actúa en el 










vmvdtdmvN eeef /             Ec 5-3 
Esta fuerza neta es para cualquier motor de empuje en vació. Esto asume una 
velocidad uniforme en el escape que no varia a través del área del chorro. El signo 
menos de las ecuación indica un decrecimiento en la masa del vehiculo o refleja la 
velocidad  ve siendo puesta en la dirección de la fuerza neta. La rata de flujo 
másico del propelente 
.
m  es usada como dm/dt, y la rata de flujo de peso W, 
usualmente una cantidad mensurable, cuando se divide por la aceleración de la 
gravedad g, otra vez representa la rata de flujo másico.   
 
La presión del ambiente para un cohete en vuelo tiene una influencia sobre la 
magnitud de la fuerza neta. La figura 5-1 muestra esquemáticamente la presión 
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externa actuando uniformemente en la superficie exterior del cohete y la presión 
de gas en el interior del motor. El tamaño de las flechas indica la magnitud relativa 
de las fuerzas de presión. La fuerza axial neta se determina mediante la 
integración de todas las presiones actuando en las áreas que pueden ser 
proyectadas en planos normales al eje de la tobera. Las fuerzas actuando 
radialmente en el exterior son apreciables pero no contribuyen a la fuerza neta 
axial, por que el motor es axialmente simétrico. 
 




Fuente: SUTTON, George; BIBLARZ, Oscar. Rocket Propulsion Elements. 7 ed. New York: Jhon 
Wiley & sons, 2001. p. 31. 
 
Por inspección se puede ver que el área de la salida Ae del escape del motor 
presenta un desbalance de la presión atmosférica y la presión local Pe de los 
gases calientes del escape. Para un motor cohete volando en una atmósfera 







                       Ec 5-4 
 
Esta fuerza externa (el empuje actuando en el vehiculo) combina dos términos: el 
aumento del empuje (producto de la rata de flujo másico del propelente y la 
velocidad relativa de escape del vehiculo) y la presión de empuje (producto del 
corte del área seccional del escape abandonando el vehiculo y la diferencia entre 
la presión de escape y la presión atmosférica).  
 
Cuando la presión del fluido iguala la presión de escape, el término de presión de 







=                                             Ec 5-5 
 
Esta condición da un máximo empuje (para una presión atmosférica dada) para un 
propelente y presión de cámara dados. El diseño de la tobera del cohete que 
permite una expansión de los productos del propelente a una misma presión de 
los alrededores se llama radio de expansión óptimo. 
 
La ecuación 5-4 muestra que el empuje de un cohete es independiente de la 
velocidad de vuelo. Porque los cambios en la presión del fluido afectan la presión 
de empuje, el empuje del cohete se eleva con el incremento de la altitud. El 
cambio en la presión de empuje con altitud puede tener un incremento importante 
del diez al treinta por ciento del empuje total. 
 







=                                                       Ec 5-6 
 














PPAVC aeee                           Ec 5-7 
 
La velocidad de escape efectiva no es la velocidad actual excepto cuando Pe = 
Pa, donde C se vuelve igual a Ve.  
 
5.3 PROCESOS DE GAS EN LA CAMARA DE COMBUSTION Y  LA TOBERA  
 
Como el tratamiento analítico de los fluidos compresibles a través de ductos 
cilíndricos y boquillas se encuentra en textos de aerodinámica y de termodinámica, 
no hablaremos aquí de las ecuaciones básicas relativas al flujo de gases; solo 
presentaremos las aplicaciones significativas de las ecuaciones que se usan en el 
diseño de cohetes en la actualidad. Los cálculos de los flujos de gas para el 
diseño de una cámara de empuje de un cohete suponen que existen las siguientes 
condiciones ideales: 
 
• Composición de gas homogénea 
 
• Gas perfecto 
 
• Que no haya trasferencias de calor a través de las paredes del motor o en 
cualquier otra dirección como los procesos adiabáticos. Si no hay un aumento en 
la entropía, se llama proceso isentrópico  
 
• Que no haya fricción  
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• Flujo de una dimensión, todas las moléculas de gas se mueven en líneas 
paralelas 
 
• Velocidad uniforme a través de cualquier sección normal hacia el eje de la 
cámara. 
 
• Equilibrio químico establecido dentro de la cámara de combustión y 
constante sobrante en la boquilla. 
 
En el diseño actual de un cohete y para poder predecir su comportamiento por lo 
general se obtiene en forma empírica ciertos factores de corrección, que son 
aplicados a los resultados que se derivan de estas suposiciones ideales. 
 
5.3.1 Ley del gas perfecto. En cualquier sección X la ley del gas perfecto 
establece:  
 
xxx RTVP =144                                      Ec 5-8 
 
5.3.2 Principio de conservación de energía. En un proceso adiabático el 
incremento de la energía cinética del flujo de gases entre cualquier dos puntos 
iguala el decrecimiento de entalpía. Aplicado a la boquilla esto conlleva ala 
siguiente expresión para una unidad de peso del flujo de gas: 
 




                   Ec 5-9 
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==                                    Ec 5-10 
 
5.3.4 Proceso de flujo isentrópico. Para cualquier proceso de flujo isentrópico la 







PP =                                              Ec 5-11 
 
Donde r es el radio de calor especifico y es una variable termodinámica. 
 
5.4 FLUJO DE GAS A TRAVES DE  LAS CAMARAS DE COMBUSTION DE      
COHETES DE PROPELENTE LÍQUIDO 
 
La cámara de combustión de un cohete de propelente líquido convierte el 
propelente en un gas de alta temperatura y alta presión a través de la combustión 
la cual libera una energía química de propelente resultando un incremento en la 
energía interna del gas. Las cámaras de combustión son generalmente de 
construcción tubular como se muestra en la figura 7. Los propelentes líquidos son 
inyectados en el plano de inyección con una velocidad axial pequeña, la cual se 
asume igual a cero en los cálculos. El proceso de combustión se realiza a través 
de la longitud de la cámara y se espera que sea completa a la entrada de la 
boquilla. El calor liberado entre el plano de inyección y la entrada de la boquilla, 
incrementa el volumen específico del gas. Para satisfacer la condición del flujo 
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másico constante, el gas debe ser acelerado a través de la entrada de la boquilla 
con alguna pérdida de presión. 
 
Figura 7. Flujo de gas en la cámara de empuje 
 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 




El proceso de flujo de gas en la cámara de combustión no es completamente 
isentrópico pero irreversible, expansión adiabática. Aunque la temperatura de 
estancamiento o la temperatura total permanecen constantes, la presión de 
estancamiento o la presión total decrecen. Esto causa permanentes pérdidas de 
energía, las cuales son función de las propiedades del gas como se esperaba y 
del radio del área de contracción de la boquilla Ec. La aceleración de los gases es 
afectada por la expansión debido a la liberación de calor antes que el cambio de 
área en la boquilla. La gran importancia del Ec para el diseño de la cámara de 
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empuje se vuelve aparente ya que con esta diseñamos la relación que existe entre 








E =                                                  Ec 5-12 
 
La figura 8 muestra las pérdidas de presión total para los valores de relación de 
calor específico típico (r)  como una función de la relación de área de contracción 
de la boquilla Ec. Generalmente usada en el diseño de cohetes, estos datos son 
calculados por el proceso de flujo de Rayleigh.  
 
Figura 8. Pérdidas de presión para dos relaciones de calor específico r, en función 




Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 




Asumiendo la velocidad del flujo en la salida del inyector igual a cero (Vinj=0 y 
Pcinj=Pinj), el radio de presión total Pcinj/Pcns puede ser expresada en términos del 
número de Match Mi en la entrada de la boquilla y con una relación de calor 
específico “r”:  
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                                   Ec 5-13 
Por la razón mencionada anteriormente es deseable un número de Mach pequeño 
en la entrada de la boquilla. Una cámara de empuje con un relación de área de 
contracción de Ac/Ai=2 va a tener un valor Mi = 0.31 con un r =1.2. Para la 








1 +=                                                     Ec 5-14 
 
5.5 FLUJO DE GAS A TRAVES DE LA TOBERA 
 
La función primaria de una boquilla es convertir eficientemente la entalpía de los 
gases de combustión en energía cinética y crear una velocidad de los gases de 
escape alta. La tobera es el dispositivo más eficiente para la aceleración de los 
gases a velocidades supersónicas. Las toberas de los cohetes son 
convencionalmente del tipo convergente divergente llamadas toberas de tipo “De 
Laval” como se muestra en la figura 9. 
 








Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 




La velocidad del flujo a través de la tobera incrementa de velocidad sónica en la 
garganta y después se incrementa a una velocidad supersónica en la sección 
divergente. 
 
En la práctica, para una expansión isentrópica en una dimensión, en los cálculos 
se asume que el flujo a través de la tobera es una expansión isentrópica y que la 
temperatura total y la presión total van a ser constantes a través de la tobera.  
 
Es una característica de las toberas convergente divergentes, que la velocidad 
sónica en la garganta de la tobera se mantiene aún cuando la presión del 
ambiente en la salida de la tobera es mas grande que la presión requerida en la 
tobera para una velocidad sónica. Este ajuste toma lugar a través de la 
desaceleración subsónica (isentrópica) o por las llamadas ondas de choque o la 
combinación de ambas. La figura 10 presenta las posibles condiciones que 
ocurren en una sobrexpansion de la tobera. 
 
Figura 10. Empuje y distribución de presión 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 9. 
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Presiones por debajo de la presión atmosférica presentadas en la salida de la 
tobera corresponderán a velocidades supersónicas.  
 
Algunas relaciones útiles para el flujo de gases ideales a través de la tobera son 
las siguientes: 
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E =                                                                  Ec 5-17 
 















PcP                                             Ec 5-18 
 










=                                            Ec 5-19 
 





=                                                            Ec 5-20 
 
Donde 1544 es constante universal de los gases y M es el peso molecular del gas. 
 
5.6 PARAMETROS DEL DESEMPEÑO DE UN MOTOR COHETE DE 
PROPELENTE LÍQUIDO 
 
El desempeño de un motor cohete puede ser expresado por una cantidad llamada 
impulso especifico (Isp). Si el impulso impartido al vehiculo y el consumo de peso 
del propelente son medidos en un intervalo de tiempo, el Isp va a tener las 
dimensiones de Lbseg/Lb. En la práctica el empuje es usualmente medido en 
conjunto con el flujo de peso del propelente. Esto da las mismas dimensiones de 
Lbseg/Lb.  
 





I sp =                                                                   Ec 5-21 
 
También puede ser expresado en función de la velocidad característica c*, el 










=                                                             Ec 5-22 
 
5.6.1 Velocidad característica C*. En un sistema con velocidad sónica en la 
garganta, la cantidad Cf refleja el efecto de nivel de energía del propelente, la 





C tns=                                                          Ec 5-23 
 
Esta formula muestra que c* en una cámara de combustión dada indica cuantas 
libras por segundo de propelente deben ser quemadas para mantener la presión  
de estancamiento en la garganta. Un valor bajo del consumo de propelente W bajo 
ciertas condiciones indica un proceso de combustión de alta energía  y eficiencia y 
nos da un valor alto para c*. 
 





















C                                                    Ec 5-24 
 
5.6.2 Coeficiente de empuje Cf. La cantidad de Cf refleja las propiedades de la 
expansión de los productos y la calidad de diseño de la garganta de la tobera. La 







C =                                                            Ec 5-25 
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Esta forma muestra que Cf mide el aumento de la fuerza por la expansión del gas 
a través de la garganta.  
 




























































               Ec 5-26 
Esta ecuación muestra que Cf es función de la relación de calor especifico r, la 
presión de la cámara Pc, la presión ambiente Pa y la relación de expansión de 
área de la tobera E. 
 
A continuación se muestran las figuras para hallar los valores de la velocidad 
característica C*, la relación de calor especifico r, la constante universal de los 
gases R la cual se halla con el peso molecular M, y la temperatura de combustión 
Tc para distintos propelentes. 
 











Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 70. 
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Figura 12.  Teórico F2/H2, Pcns=100psia  
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 70. 
 
 








Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 




Figura 14.Teórico O2/RP-2,  Pcns =1000psia 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 















6 CÁMARA DE EMPUJE 
 
 
La figura 15 ilustran el ensamblaje de la cámara de empuje típica, la empleada 
para presión de cámara relativamente baja (menos 1000 psia) y propelentes 
líquidos de oxigeno/RP-1. Esta tiene tres subensambles: el cuerpo que incluye 
boquilla de expansión, inyector e ignición.  En algunos casos, especialmente en 
maquinas grandes, la boquilla puede ser una pieza separada que se adjunta al 
cuerpo de la cámara de empuje a cualquier distancia mas allá de la garganta. 
 
Figura 15. Cámara de empuje 
 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 67. 
 
 
La cámara debe ser construida en una sola pieza sólida de una material con una 
alta conductividad térmica para que haya una mayor disipación de calor a través 
de las paredes de la cámara de combustión y así esta se mantenga refrigerada. 
Para la sujeción de inyector se utilizará un plato redondo con agujeros para los 
pernos de alta fuerza que unirán la cámara de combustión con el inyector. 
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6.1. ELEMENTOS DE LA CAMARA DE EMPUJE 
Se han tratado los procesos termodinámicos que gobiernan la generación de 
empuje dentro de una cámara. En un cohete de propulsión líquida, los siguientes 
pasos básicos caracterizan la conversión de la energía de los propelentes en  
empuje:  
• Propelentes líquidos, en una mezcla de combustible con una  proporción 
apropiada de oxigeno/gasolina (O/f), se inyectan en la cámara de combustión y se 
atomizan en gotas. 
 
• Las gotas se vaporizan por medio de la transferencia de calor del gas 
circundante. Su tamaño y velocidad cambia continuamente durante su 
participación en la combustión del flujo de gas.  
 
• Los propelentes vaporizados se mezclan rápidamente, luego se calientan y 
reaccionan aumentando en forma continua la tasa de flujo de la masa gaseosa 
dentro de la cámara de combustión. Esta fase de reacción del gas se facilita por la 
difusión de velocidades altas de las moléculas y de los átomos activos. La 
combustión estará completa al final de la garganta de la cámara, cuando todas las 
gotas se hayan vaporizado. Bajo ciertas condiciones se pueden generar ondas de 
choque y de detonación por los disturbios locales de la cámara, causados 
posiblemente por las fluctuaciones durante la mezcla o por flujo propulsor. Estas 
oscilaciones de presión se pueden engatillar y amplificar, o ser mantenidas por 
procesos de combustión. Tales olas de alta amplitud son llamadas “inestabilidades 
de combustión” pues producen altos niveles de vibración y flujo de calor el cual 
puede ser muy destructivo. Nosotros los diseñadores e ingenieros debemos 
realizar mayores esfuerzos, por lo tanto, para lograr que la combustión sea 
estable. 
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• Como los productos gaseosos de los procesos de combustión pasan a través 
de la garganta, se aceleran hasta una velocidad sónica, y luego en supersónica 




























7. DISEÑO DE CAMARA DE EMPUJE 
 
Aunque los diseñadores de subsistemas de maquinas de cohete consideran cada 
uno a su producto como “el corazón de la maquina”, la esencia de la propulsión 
del cohete es el ensamblaje de la cámara de empuje. Lo que imparte la fuerza 
impulsora al vehiculo es la aceleración y expulsión de masa o materia. El 
diseñador  logra esto con un dispositivo de máximo desempeño, estabilidad, y 
durabilidad, haciendo que sean mínimos su peso y su costo. 
 
El diseño de una cámara del empuje representa una de las tareas más complejas 
en el campo del diseño e ingeniería de cohetes de propulsión líquida, 
principalmente por los procesos básicos, sobre todo la combustión dentro de la 
cámara del empuje, procesos que son prácticamente desconocidos, lo cual hace 
que el análisis sea difícil e impreciso. Así, en los programas de diseño y desarrollo 
se debe hacer un mayor esfuerzo al diseñar la cámara de empuje. 
Un parámetro que describe el volumen de la cámara requerida para que haya una 







L =*                                             Ec 7-1 
tc ALV *=                                          Ec 7-2 
Donde Vc es el volumen de la cámara incluyendo la sección convergente de la 
tobera y At es el área de la garganta de la tobera. Una longitud característica 
apropiada para motor cohetes esta entre 40 -120 pulgadas. L* es en realidad un 
sustituto para determinar el tiempo de resistencia dentro de la cámara de los 
propelentes. La  tabla 1 muestra las longitudes características mas comunes para 
diferentes combinaciones de propelentes, la longitud característica utilizada para 
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la cámara de empuje del laboratorio es de 40 pulgadas para oxigeno liquido y RP-
1 que va a ser el propelente utilizado en el laboratorio. 
Tabla 1. Longitud característica para diferentes propelentes 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 72. 
 
 
Para reducir las perdidas debido a la velocidad de los gases dentro de la cámara, 
el área transversal de esta tiene que ser al menos tres veces el área transversal 
de la garganta de la tobera. 
El área transversal de la cámara esta dado por la ecuación 






=                                        Ec 7-3 
Donde Dc es el diámetro de la cámara de combustión y esta dado por la ecuación:  
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tcc DED =                                          Ec 7-4 
Donde Ec es la relación de contracción (Ac/At) y Dt es el diámetro de la garganta 
tobera.  







=                                             Ec 7-5 






A =                                               Ec 7-6 
Donde la fuerza de empuje es F, la presión en la cámara de combustión es Pc y Cf 
es el coeficiente de empuje. 
El diámetro de salida de la tobera De es: 
te DED =                                                Ec 7-7 
El diámetro de la salida de la tobera esta en función de la relación de expansión  
(Ae/At) y el diámetro del a tobera. 
El área a la salida de la tobera es: 
te EAA =                                                       Ec 7-8 







M =                                                  Ec 7-9 
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La longitud de la parte convergente de la cámara de empuje es: 









=                                                    Ec 7-10 
Esta longitud esta en función del radio de la tobera Rt, y el ángulo β es el ángulo 
que se le debe dar a la sección convergente de la tobera, el cual debe estar entre 
20 - 45 grados. 
La longitud de la parte divergente de la cámara de empuje de tobera cónica es: 







=           Ec 7-11 
Esta longitud al igual que la longitud de la parte convergente de la cámara de 
empuje se encuentra en función de el radio de la tobera Rt y α es el ángulo que 
debe tener la sección divergente el cual es igual a 15 grados para evitar perdidas 
significativas de flujo interno. La figura 16  muestra la configuración del motor 
cohete. 
Figura 16. Configuración del motor  
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 75. 
 
Para una tobera tipo campana la longitud de esta debe ser el 80% de la longitud 
de la parte divergente de la tobera cónica Ln, ya que este diseño de tobera es más 
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eficiente que una tobera cónica convencional, por consiguiente su longitud es mas 
corta. La figura 17 muestra el contorno que se presenta en el diseño de una tobera 
tipo campana. 
Figura 17. Contorno de tobera tipo campana 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 76. 
 
 
nbell LL 8.0=                                            Ec 7-12 
El diseño para una tobera específica requiere los siguientes datos: diámetro de la 
garganta Dt, longitud de la parte divergente Ln, relación de expansión E, ángulo 
inicial  de contorno de la parábola que forma la pared өn y ángulo final de contorno 
de pared өe. Los ángulos de contorno  өn y өe se muestran en la figura 18 como 
función del radio de expansión E. Las longitudes Nt, Na, Et y Ea se describen en las 
ecuaciones 7-13 a 7-16 y se muestran en la figura 19. 
ntt senRN θ382.0=                                   Ec 7-13 
( )ntta RRN θcos1382.0 −+=                  Ec 7-14 
 60 
nt LE =                                                       Ec 7-15 
ea RE =                                                     Ec 7-16 
Figura 18.  Ángulos өn y өe en función de relación de expansión E 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 77. 
 
Figura 19. Longitudes de N y E 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 









L =                                                      Ec 7-17 
V es el volumen de la parte cilíndrica de la cámara y se determina mediante la 
siguiente ecuación: 
 cnc VVV −=                                                       Ec 7-18 
Vcn es el volumen de la parte convergente de la tobera es: 




                            Ec 7-19 
El volumen de la parte divergente de la tobera es: 




                                  Ec 7-20 
7.1 DISEÑO DE LA CAMARA DE EMPUJE DEL LABORATORIO 
Para el diseño de las cámaras de empujes implementamos un software en Excel 
con todos los parámetros necesarios para el dimensionamiento de la cámara de 
combustión y la tobera. Este software tiene la capacidad de ser modificado para 
cualquier diseño de tobera que se requiera, además arroja los datos para el diseño 
de toberas cónicas y tipo campana. También arroja datos de presión, temperatura, 
velocidad efectiva y de flujo, eficiencia de empuje, numero de Mach, impulso 
específico que son requeridos para el diseño. 
Este software esta enlazado con el programa de diseño asistido por computador 
“Solid Edge” para presentar el diseño de la cámara de empuje en  tres 
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dimensiones, y cualquier modificación realizada en el software cambiará las 
dimensiones de la cámara de combustión en Solid Edge, para así facilitarle al 
diseñador poder observar los cambios o modificaciones que se realizan en Excel, 
sin la necesidad de que tenga que dibujar nuevamente la cámara de empuje.  A 
continuación se muestra la presentación que aparece en pantalla para el 
suministro procesamiento y entrega final de datos mediante el software de Excel 
para el diseño de cámaras de empuje: 




El motor cohete para el laboratorio del “CITA” se diseño para los siguientes 
parámetros: 
Tabla 3. Datos de entrada cohete laboratorio 
 
Estos datos arrojaron las  siguientes dimensiones del motor cohete:  
Tabla 4. Datos de salida cohete laboratorio 
 
Teniendo las dimensiones del motor cohete  hacemos el diseño en Solid Edge: 







Figura 21. Isométrico con corte a 90 grados de la cámara de empuje 
 
 
7.1.1 Planos de la cámara de empuje del laboratorio  
 






7.2 DISEÑO DE LA CAMARA DE EMPUJE DEL PRIMER COHETE 
COLOMBIANO DE PROPELENTE LÍQUIDO 
 
El motor cohete para el primer cohete colombiano de propelente líquido se diseñó 
para los parámetros requeridos por el CITA que se presentan a continuación: 
 
Tabla 5. Datos de entrada cohete colombiano 
 
 
Estos datos arrojaron las  dimensiones del motor cohete: 
 
Tabla 6. Datos de salida cohete colombiano 
 
 
Teniendo las dimensiones del motor cohete  hacemos el diseño en Solid Edge: 
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7.2.1 Planos de la cámara de empuje del primer cohete colombiano 
 



























8. INYECTOR  
 
 
La función del inyector es introducir los propelentes en la cámara de combustión 
de una manera tal que la combustión sea eficiente. Hay varios tipos de inyectores 
que el diseñador puede considerar para motores pequeños y medianos, uno de 
estos es el inyector de flujo en el cual el oxidante y el combustible son inyectados 
por agujeros separados, donde los flujos se cruzarán mas adelante. El flujo de 
combustible y el de oxigeno liquido deben ser pulverizados en pequeñas gotas 
para que haya una buena mezcla y una buena eficiencia en la combustión. 
 
La velocidad del inyector a la salida debe ser igual a cero para que haya una 
mayor presión en el flujo de propelente. El salto de presión en el inyector debe ser 
lo suficientemente alto para eliminar la inestabilidad de combustión dentro de la 
cámara pero no debe ser tan alta para evitar sobrepresiones dentro del motor. 
El inyector esta compuesto principalmente de una entrada de combustible, una 
entrada de oxigeno y un conector de alta energía que son los componentes 
necesarios para la ignición del propelente. Además presenta otros elementos que 
son necesarios para el ensamble total del sistema como la carcaza, y elementos 
de sujeción como contratuercas, tuerca de ajuste y bujes.  En la figura 26 se 




Figura 26. Diseño del inyector 
 
 






Figura 28. Isométrico del inyector con corte longitudinal a 180 grados 
 
  
El despiece del inyector se muestra en la figura 29. 





8.1 PLANOS DEL INYECTOR 








Figura 32. Carcaza tobera 
 
  




Figura 34. Contratuerca tobera 
 
  




Figura 36. Inyector de oxigeno 
 
  



















9. SISTEMA DE REFRIGERACION 
 
Nuestro sistema de refrigeración tiene como condición básica la construcción del 
motor cohete para el laboratorio del “CITA” en cobre, el cual es un material con 
una alta conductividad térmica para disipar la gran cantidad de calor generada 
durante la combustión. Esta estructura tiene que ser construida en una sola pieza, 
esto quiere decir que la cámara de combustión y la tobera deber ser una sola 
pieza.  
 
Para el primer cohete de propelente líquido colombiano se utilizara un material 
ablativo el cual recubrirá la parte interna del motor para proteger el motor cohete 
debido a la alta erosión que produce la alta velocidad del gas caliente y por ser 
este un material aislante usado por la NASA para proteger los motores de sus 
cohetes. Este material puede ser retirado después del lanzamiento ya que este es 
el material que se encuentra sometido a las altas temperaturas que se produce 
durante la combustión y se reemplaza por uno nuevo, pero la estructura sigue 
estando intacta.  
 
9.1 MATERIAL DE CONSTRUCCION PARA EL MOTOR COHETE DEL 
LABORATORIO 
Se conoce el Cobre desde las civilizaciones antiguas.  
El Cobre es un metal de color rojizo maleable y dúctil. Posee excelentes 
conductividades térmica y eléctrica y una buena resistencia a la corrosión. Se 
encuentra en los minerales de sulfuro y como carbonato, arseniuro y cloruro 
(abundancia en la corteza terrestre: 50 ppm). La extracción del metal implica la 
tostación del mineral para producir el óxido, seguido por reducción y purificación 
por electrólisis. El elemento es inerte a los ácidos no-oxidantes pero reacciona con 
los agentes oxidantes. Se desgasta al aire y forma la pátina verde característica 
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del carbonato. El Cobre se combina con el Oxígeno para formar CuO calentado al 
rojo, y Cu2O a temperaturas elevadas.  
La conductividad eléctrica del Cobre llega segunda detrás de la de la Plata y por lo 
tanto su aplicación principal es la industria eléctrica. El Cobre también es la base 
de muchas aleaciones importantes (p.ej. latón, bronce y bronce al aluminio) y junto 
con la Plata y el Oro, ha sido muy usado para la acuñación de las monedas. Sin 
embargo al ser el más común, es el menos valorado. Es uno de los primeros 
metales trabajado por el hombre.  
Tabla 7. Propiedades físicas del cobre 
 
Densidad @20C ( g cm-3 ) 8,96 
Punto de Ebullición ( C ) 2567 
Punto de Fusión ( C ) 1083 
 Fuente: Propiedades del cobre. [en línea]. Carolina del Norte: Goodfellow Cambridge, 1995. 
[consultado 08 de Marzo 2006]. Disponible en Internet: http://www.goodfellow.com 
Tabla 8. Propiedades mecánicas del cobre 
 
Estado del Material Blando Duro Policristalino 
Dureza – Vickers 49 87  
Dureza Izod ( J m-1 ) 58 68  
Límite Elástico ( MPa ) 54 270  
Módulo Volumétrico ( Gpa )   137,8 
Módulo de Tracción ( Gpa )   129,8 
Relación de Poisson   0,343 
Resistencia a la Tracción ( Mpa ) 224 314  
 Fuente: Propiedades del cobre. [en línea]. Carolina del Norte: Goodfellow Cambridge, 1995. 
[consultado 08 de Marzo 2006]. Disponible en Internet: http://www.goodfellow.com 
 
 78 
Tabla 9. Propiedades térmicas del cobre 
 
Calor Específico a 25C ( J K-1 kg-1 ) 385 
Calor Latente de Evaporación ( J g-1 ) 4796 
Calor Latente de Fusión ( J g-1 ) 205 
Coeficiente de Expansión Térmica @0-100C ( x10-6 K-1 ) 17,0 
Conductividad Térmica a 0-100C ( W m-1 K-1 ) 401 
Fuente: Propiedades del cobre. [en línea]. Carolina del Norte: Goodfellow Cambridge, 1995. 
[consultado 08 de Marzo 2006]. Disponible en Internet: http://www.goodfellow.com 
9.2 MATERIAL ABLATIVO PARA EL PRIMER COHETE COLOMBIANO 
Este es el material que se va a utilizar para recubrir internamente el motor cohete 
para absorber el calor generado en la cámara de combustión. En la figura 9-1 se 
ilustra el recubrimiento de la cámara de empuje con el material ablativo. 
Figura 39. Recubrimiento de la cámara con material ablativo 
 
Fuente: HUZEL, Dieter K; HUANG, David. Modern Engineering for Design of Liquids-Propellant 
Rocket Engines. Washington D.C: American Institute of Aeronautics and Astronautics, 1992. p. 101. 
 
La ablación dice relación con el proceso de pérdida premeditada de material 
superficial para limitar la absorción de calor. En la naturaleza este fenómeno se da 
mucho antes de que el hombre produjera sus propios materiales ablativos en los 
meteoros. 
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Estos materiales se usan para proteger estructuras de los efectos de temperaturas 
elevadas que podrían llegar a fundir metales o incluso materiales cerámicos. 
Dadas estas características, los principales usos de estos materiales son:  
 
• Aislamiento interno de vehículos espaciales  
• Protección térmica para el reingreso a la atmósfera de cápsulas espaciales 
• Protección térmica de cabezas nucleares 
• Paredes contra incendio en aeronaves 
 
El medio ambiente influye mucho en estas aplicaciones, lo que ha conducido al 
desarrollo de muchos tipos de materiales ablativos. Como dato anecdótico 
podemos decir que el primer proyectil espacial ruso usó madera como aislamiento 
ablativo en el cono. 
 
9.2.1 Mecanismo de la ablación. Cuando un material se somete a un proceso 
de ablación suceden varias cosas: 
 
• El material se descompone, consumiendo calor durante el proceso 
 
• Se presenta un bloqueo que evita que una buena parte del calor penetre a 
la superficie (por ejemplo, la formación de productos gaseosos aumentan el 
espesor de la interfase, reduciendo la transferencia de calor) 
 
• La superficie puede alcanzar una temperatura suficientemente alta como 
para re irradiar el calor hacia el medio circundante 
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Figura 40. Material ablativo 
 
Fuente: Materiales de ablación [en línea]. Pensilvania: Jimmy Wales and Larry Songer, 2001. 
[consultado 06 de Marzo, 2006]. Disponible por Internet: http://www.wikipedia.com 
 
Para que el material de ablación sea efectivo, debe reunir la siguiente 
característica: 
• Producir grandes cantidades de gas al calentarse 
• No perder material debido al flujo de porciones fundidas 
• Resistir las fuerzas cortantes y de presión sin perder integridad física 
• Resistir las perdidas por reacción química (oxidación) 
• Proporcionar buen aislamiento térmico 
• Resistir los choques térmicos y mecánicos 
9.2.2 Medio circundante de la ablación. El calor ablativo puede ser el resultado 
del impacto del  gas caliente, calor radiante o fricciones causadas por una 
hipervelocidad del gas impactante. El medio circundante de la ablación incluye un 
calentamiento con o sin fuerzas cortantes. 
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En una nave espacial, al momento de pasar por la atmósfera terrestre se produce 
el calentamiento en su protector térmico debido a la onda de compresión y fricción 
que se forma. Las velocidades de calentamiento dependen de la velocidad, de la 
presión y de la forma del vehículo. Los conos agudos tienen altas velocidades de 
calentamiento en áreas pequeñas, mientras que los aplanados tienen velocidades 
mas bajas en áreas más grandes.  
9.2.3 Eficiencia de la ablación. La eficiencia de la ablación se define como el 
calor absorbido o bloqueado por unidad de peso de material consumido. Los 
materiales que al descomponerse forman fragmentos de pesos moleculares bajos, 
producen altos volúmenes de gases. Por lo general, estos mismos compuestos 
tienen calores de descomposición elevados, debido a que es necesario romper 
muchos enlaces durante el proceso. Los compuestos orgánicos ricos en 
hidrogeno, tienen la capacidad deseada de generación de gases y también 
producen una capa carbonizada al calentarse. 
La capacidad de ablación está directamente relacionada con el calor de 
descomposición. Un claro ejemplo de esto lo constituye el teflón PTFE, que se 
descompone en su monómero, y al llegar a altas temperaturas se producen más 
rupturas que absorben más calor. Esta reacción absorbe o bloquea 800-4000 











• Este trabajo sirve como material de consulta básico para los estudiantes de 
la Fuerza Aérea Colombiana y de la Universidad Autónoma de Occidente, para 
motivar el interés y una rápida aplicación del cálculo de toberas en los programas 
académicos que se interesen en el tema de la cohetería. 
 
• El software será una herramienta básica en las instituciones educativas de 
Educación Superior del país para los futuros diseños de cohetes. 
 
• Existen diferentes metodologías para el trazado de toberas, la 
implementada en este proyecto fue la más reciente que ha sido explicada y 
desarrollada por Dieter K. Huzel y David H. Huang. En su libro “Modern 
Engineerinh for Design of Liquid-Propellant Rocket Engines” Teniendo en 
consideración que los modelos existentes en la red no contemplan todas las 
aplicaciones estipuladas en la metodología. 
 
• El programa de computador por ser elaborado en Excel permite ser más 
amigable en el caso de efectuar variaciones como puede ser otros tipos de 
combustibles. 
 
• La relación entre los datos arrojados por el programa y su interfase al 
programa Solid Edge le permite al diseñador visualizar el dimensionamiento de la 







11. RECOMENDACIONES  
 
 
La primera recomendación es incentivar más a los estudiantes de ingeniería a que 
se interesen por el tema de la cohetería en Colombia, ya que se pueden generar 
nuevos campos de investigación y desarrollo que no se han implementado dentro 
del país por falta de motivación e información.  
 
Fortalecer más la investigación básica en el tema de la cohetería para generar 
nuestra propia tecnología y  hacerla realidad. Se deben de formar las bases 
teóricas para tener el conocimiento y así generar  innovación.   
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Anexo  A.  Ecuaciones en Excel 
 
A continuación se mostraran las ecuaciones en Excel de cada una de los 
parámetros utilizados. Los datos están en las columnas C y G de la pantalla de 
Excel de la figura 41. 
 








Tabla 10. Ecuaciones en función de las celdas de Excel 
 
Empuje en vació Fvac 
(Lb) 
=C5+G18*C6 
Velocidad Efectiva al 
nivel del mar C (in/s) 
=C32+G18*(C23-C6)*(386,4/C44) 
Velocidad Efectiva en 
vació Cvac (in/s) 
=C32+G18*C23*(386,4/C44) 





Tobera Pi (Psia) 
=C7/(1+C10*G5^2) 
Presión garganta 
Tobera Pt (Psia) 
=C7*(2/(C10+1))^(C10/(C10-1)) 




Tobera Ti (°R) 
=C8/(1+0,5*(C10-1)*G5^2) 
Temperatura garganta 
Tobera Tt (°R) 
=C8*((C22/C7)^((C10-1)/C10)) 
Temperatura salida 
Tobera Te (°R) 
=C8*((C23/C7)^((C10-1)/C10)) 
Constante de Gas R  =1544/C9 
Velocidad del Flujo 
entrada tobera Vi (in/s) 
=G5*((386,4*C10*C28*C25)^0,5) 
Velocidad del Flujo 
garganta tobera Vt 
(in/s) 
=1*((386,4*C10*C28*C26)^0,5) 
Velocidad del Flujo 
salida tobera  Ve (in/s) 
=(((2*386,4*C10)/(C10-1))*C28*C8*(1-(C23/C7)^((C10-
1)/C10)))^0,5 
Numero de Match 
garganta Tobera Mt 
=C31/((386,4*C10*C28*C26)^0,5) 
Numero de Match 
salida Tobera Me 
=C32/((386,4*C10*C28*C27)^0,5) 
Velocidad 
Característica C* (ft/s)  
=0,975*(((32,2*C10*C28*C8)^0,5)/(C10*(((2/(C10+1))^((C
10+1)/(C10-1)))^0,5))) 





Eficiencia de Empuje λ =0,5*(1+COS(G8*0,01745)) 
Impulso Especifico Is 
(s) 
=(C38*C39)/32,2 




Continuación. Tabla 11. Ecuaciones en función de las celdas de Excel 
 
Flujo de Oxigeno Wo 
(Lb/s) 
=C44-C42 
Flujo Total Wt (lb/s) =C5/C41 
Área Cámara Ac (in^2) =(3,1416*G20^2)/4 
Area Garganta tobera At 
(in^2) 
=C5/(C39*C7) 
Área salida Tobera Ae 
(in^2) 
=C12*G17 
Diámetro Cámara Dc (in) =(G12)^0,5*G21 
Diámetro garganta Tobera 
Dt (in) 
=((4*G17)/3,1416)^0,5 
Diametro salida Tobera 
De (in) 
=(C12)^0,5*G21 
Radio Cámara Rc (in^2) =G20/2 
Radio garganta tobera Rt 
(in^2) 
=G21/2 




cilíndrica Lc (in) 
=G37/(G12*G16) 
Longitud sección 










divergente tipo Campana 
Lbell (in) 
=0,8*G30 
Espesor  Tw (in)  =(C7*G20)/16000 




convergente Vcn (in^3) 
=(3,1416/3)*G29*((G24^2)+(G25^2)+(G24*G25)) 
Volumen sección 
divergente Vdn (in^3) 
=(3,1416/3)*G30*((G26^2)+(G25^2)+(G25*G26)) 
Volumen Cámara 
cilíndrica Vcc (in^3) 
=G34-G35 
Nt (in) =0,382*G25*SENO(G10*0,01745) 
Na (in) =G25+0,382*G25*(1-COS(G10*0,01745)) 
Et (in) =G30 
Ea (in) =G26 
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Anexo  B. Procedimiento para realizar la interfase entre Excel y Solid Edge 
 
La interfase entre Solid Edge y Excel es una gran ventaja que tienen estos dos 
software ya que por medio de una conexión entre ambos programas, el diseñador 
puede ver un modelo de cómo quedara su diseño y como cambiara si modifica 
algunos datos de entrada en la hoja de calculo de Excel. 
  
Para poder realizar exitosamente la interfase es necesario tener un conocimiento 
básico de los 2 software: 
 
1. Se debe hacer la hoja de cálculo en Excel como se muestra en la figura 42. 
 




2. Una vez hecha la hoja de calculo, se procede a hacer un dibujo aproximado en 
Solid Edge de lo que se esta diseñando en Excel. En nuestro caso el motor 
cohete. 
 





3. Cuando se tenga la hoja de cálculo en Excel y el dibujo en Solid Edge, 
mantenido los 2 programas abiertos, se procederá a relacionar las variables salida 
que tengan que ver con el dimensionamiento del dibujo en Solid Edge (diámetros, 
radios, longitudes, etc.). Se explicará como relacionar la variable  “radio de la 
cámara de combustión”. 
 













5. Ahora diríjase a Solid Edge, y en la parte izquierda donde se ubica la lista de 
operaciones haga clic con el botón izquierdo y seleccione editar perfil. Es 
preferible que el diseño en Solid Edge se haga en una sola operación, es decir 
que el sólido se haya hecho en una sola pieza. 
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6. En el perfil del motor cohete acotar todas las líneas que lo compongan por que 
en las cotas es en donde se hará la relación entre Solid Edge y Excel. 
 
7. Cuando se tengan acotadas todas las líneas, seleccionar la cota que 
corresponda al radio de la cámara de combustión  
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8. En la barra menú, desplegar la opción herramientas y entrar a variables 
aparecerá la ventana de la figura 46, en esta tabla se listan todas las variables, 
cada una corresponde a una cota puesta en el dibujo, si anteriormente se 
selecciono la cota correspondiente a radio de la cámara, esta aparecerá marcada, 
haga clic derecho con el Mouse en la variable correspondiente a radio de la 
cámara y seleccione la opción “pegar con vinculo”. 
 
Cuando usted  escoge esta opción el vínculo entre Solid Edge y Excel se ha 
hecho, únicamente para la variable “radio de la cámara”, salga de la ventaja y 
grabe tanto en Solid Edge como en Excel. 
 














9. Se debe de hacer lo mismo para las demás variables. 
 
NOTA: los dos archivos (el de Solid Edge y el de Excel) deben estar grabados en 
una misma carpeta, cuando desee consultar su trabajo, abra primero el programa 
de Excel y a continuación el de Solid Edge. 
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1 0 0 0 0 ,4
1 4 ,7 4 5
3 5 0 2 0
5 6 4 0 1 5
2 0
1 ,2 2 2
1 ,7 1 3
4 3 ,5
T h r u s t  in  v a c u u m  F v a c  ( L b ) 1 1 1 3 7
E f fe c t iv e  v e lo c ity  s e a  le v e l C  ( in /s ) 2 4 2 4 0 2
E f fe c t iv e  v e lo c ity  v a c u u m  C v a c  ( in /s ) 3 5 5 8 8 8
P r e s s u r e  c h a m b e r  in je c to r  e n d  P c  in j  ( P s ia ) 3 7 9 3
P r e s s u r e  n o z z le  in le t  P i ( P s ia ) 2 9 4 1 ,6
P r e s s u r e  n o z z le  th r o a t  P t  ( P s ia ) 1 9 8 3 ,1
P r e s s u r e  n o z z le  e x it  P e  ( P s ia ) 3 ,4 5
1 ,5
T e m p e r a tu r e  n o z z le  in le t  T i ( °R ) 5 5 5 1 0 ,8
T e m p e r a tu r e  n o z z le  th r o a t  T t  ( °R ) 5 1 2 7 1 ,6
T e m p e r a tu r e  n o z z le  e x it  T e  ( °R ) 2 6 1 1
G a s  c o n s ta n t  R  7 7 3 ,3
2
F lo w  v e lo c ity  n o z z le  in le t  V i ( in /s ) 5 6 3 9 3 ,0
F lo w  v e lo c ity  n o z z le  th r o a t  V t  ( in /s ) 1 3 5 4 8 2
F lo w  v e lo c ity  n o z z le  e x it  V e  ( in /s ) 3 2 9 2 6 0 ,0 6
M a tc h  n u m b e r  th r o a t  M t 1
M a tc h  n u m b e r  e x it  M e 3 ,4 8 7
8
V o lu m e  d iv e r g e n t  n o z z le  V d n  ( in ^ 3 ) 1 3
V o lu m e  c y l in d r ic a l c h a m b e r  V c c  ( in ^ 3 ) 7 8
5 6 2 9
1 ,4 8 0 ,1 1 1 9 7 5 2 4 9
0 ,9 8 0 ,8 0 4 3 9 9 9 3 1




D E S IN G  O F  R O C K E T  E N G IN E  ( B E L L  A N D  C O N IC A L  N O Z Z L E )
R E S U L T S
E N T R Y  V A L U E S
O x ig e n  f lo w  r a te  W o  ( L b /s )
T o ta l P r o p e lla n t  f lo w  r a te  W t  ( lb /s )
L e n g th  c il in d r ic a l c h a m b e r  L c  ( in )
L e n g th  c o n v e r g e n t n o z z le  L c n  ( in )
L e n g th  d iv e r g e n t  n o z z le  L n  ( in )
A r e a  C h a m b e r  A c  ( in ^ 2 )
A r e a  n o z z le  th r o a t  A t  ( in ^ 2 )
A r e a  n o z z le  e x it  A e  ( in ^ 2 )
N a  ( in )
E t  ( in )
E a  ( in )
T h r u s t  c o e f f ie c ie n t  C f  
C h a r a c te r is t ic  v e lo c ity  C *  ( f t /s )  
T h r u s t  e f f ie c ie n c y  λ
N t  ( in )
L e n g th  d iv e r g e n t  b e ll  n o z z le  L b e l l ( in )
W a ll th ic k n e s s  T w  ( in )  
V o lu m e  th r u s t  c h a m b e r  V c  ( in ^ 3 )
V o lu m e  c o n v e r g e n t  n o z z le  V c n  ( in ^ 3 )
R a t io  n o z z le  e x it  R e  ( in ^ 2 )
D ia m e te r  C h a m b e r  D c  ( in )
D ia m e te r  n o z z le  th r o a t  D t  ( in )
D ia m e te r  n o z z le  e x it  D e  ( in )
R a t io  C h a m b e r  R c  ( in ^ 2 )
R a t io  n o z z le  th r o a t  R t  ( in ^ 2 )
S p e c if ic  im p u ls e  ( s )
F u e l f lo w  r a te  W f  ( L b /s )
P a r a b o lic  c o n to u r  w a l l a n g le  ? n
P a r a b o lic  c o n to u r  w a l l a n g le  ? e
C o n t r a c t io n  a r e a  r a t io  E c  
P r o d u c t - g a s  m o le c u la r  w e ig th  M  ( L b /m o l)
G a s  s p e c if ic  r a t io  γ  
O /F  r a t io
N o z z le  in le t  m a tc h  n u m b e r  M i ( 0 .1 5 - 0 ,4 5 )
C h a r a c te r i t ic  le n g th  L *  ( in )  ( 1 5 - 1 2 0 in )
N o z z le  c o n v e r g e n t  h a lf  a n g le  β  ( 2 0 - 4 5 °)
N o z z le  d iv e r g e n t  h a lf  a n g le  α  ( 1 2 - 2 0 °)
E x p a n s io n  a r e a  r a t io  E  
T h r u s t  F  ( lb f )
A m b ie n t  p r e s s u r e  P a  ( P s ia )
C h a m b e r  p r e s s u r e  P c  ( P s ia )
C h a m b e r  te m p e r a tu r e  T c  ( °R )
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Abstract: Este sistema incluye varios campos de la ingeniería mecánica 
como lo son: mecánica de fluidos, teoría de flujos compresibles, teoría de 
diseño y construcción de toberas, diseño de sistemas de refrigeración para 
motores cohetes, materiales de construcción.  
Toda la información mencionada anteriormente se utilizo para el diseño 
del motor cohete. 
 






La coheteria es una ciencia que con el pasar 
de los años y el aporte de muchas personas 
en distintas partes el mundo se ha ido 
perfeccionando, desde los chinos que fueron 
los primeros que comenzaron a 
experimentar con cohetes, hasta nuestros 
días. Los ingenieros de todo el mundo, le 
han ido buscando a los cohetes distintos 
usos que hoy en día se le han dado: como en 





Diseñar los componentes de escape de los 
productos de la combustión para la 
evaluación de combustibles gaseosos y 




3.   CÁMARA DE EMPUJE 
 
En la Figura-1 se ilustra el ensamblaje de la 
cámara de empuje típica, la empleada para 
manejar una presión de cámara 
relativamente baja (menos 1000 psia) y 
propelentes líquidos de oxigeno/RP-1. Este 
tiene tres subensambles: el cuerpo que 













Figura 1 - Cámara de empuje 
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La cámara debe ser construida en una sola pieza 
sólida de un material con una alta conductividad 
térmica para que haya una mayor disipación de calor 
a trabes de las paredes de la cámara de combustión y 
así esta se mantenga refrigerada. 
 
3.1.  Diseño de cámara de empuje 
 
El diseño de una cámara del empuje representa una 
de las tareas más complejas en el campo del diseño e 
ingeniería de cohetes de propulsor líquido, 
principalmente por los procesos básicos, sobre todo 
la combustión dentro de la cámara del empuje, 
procesos que son prácticamente desconocidos, lo cual 
hace que el análisis sea difícil e impreciso. 
Un parámetro que describe el volumen de la cámara 
requerida para que haya una combustión completa es 






L =*  
 
Una longitud característica apropiada para 
motores cohetes esta entre 40 -120 pulgadas. 
L* es en realidad un sustituto para 
determinar el tiempo de resistencia dentro 
de la cámara de los propelentes. 
 
Volumen de la cámara incluyendo la sección 
convergente de la tobera 
 













=                               
 
Diámetro de la cámara de combustión 
tcc DED =  
 







=                                    
 






A =                                      
 
Donde la fuerza de empuje es F, la presión en la 
cámara de combustión es Pc y Cf es el coeficiente de 
empuje. El diámetro de salida de la tobera De es: 
te DED =                                        
 
El diámetro de la salida de la tobera esta en función 
del radio de expansión  (Ae/At) y el diámetro de la 
tobera. El área a la salida de la tobera es: 
te EAA =                                             
 







M =                                           
 
La longitud de la parte convergente de la cámara de 
empuje es: 











Esta longitud esta en función del radio de la tobera 
Rt, y el ángulo β (20 - 45 grados). 
La longitud de la parte divergente de la cámara de 
empuje de tobera cónica: 











Figura 2 - Configuración del motor cohete 
 
Para una tobera tipo campana la longitud de 
esta debe ser el 80% de la longitud de la 
parte divergente de la tobera cónica Ln, 
 
 
Figura 3 - Contorno de la tobera tipo 
campana 
 
nbell LL 8.0=    
 
 
Figura 4 - өn y өe en función de radio de expansión E 
 
 





L =                                    
            
V es el volumen de la parte cilíndrica de la cámara y 
se determina mediante la siguiente ecuación: 
 cnc VVV −=        
                                       
Vcn es el volumen de la parte convergente de la 
tobera: 




                    
 







                          
 
3.2. Diseño de la cámara de empuje del 
laboratorio 
 
Para el diseño de la cámara de empuje se implemento 
un software en Excel con todos los parámetros 
necesarios para la el dimesionamiento de la misma.  
 
En el  software se pueden modificar los datos para 
cualquier diseño de la tobera y cámara de combustión 
que se requiera, tanto para una tobera cónica como 
para una tobera tipo campana. El software arroja 
datos de diseño y construcción de la cámara de 
empuje. Este se encuentra enlazado con el software 
Solid Edge con el fin de mostrar al diseñador la 
apariencia física de la tobera en cuanto este haga 
algún cambio en la hoja de cálculo de Ecxel. 
 
La cámara de empuje del laboratorio se 










Tabla 1 – Datos de entrada para la cámara 




Figura 5 - Tobera tipo campana 
 
3.3. Diseño de la cámara de empuje para el 
primer cohete colombiano de propelente líquido 
 
Al igual que se diseño la cámara de empuje 
para el laboratorio, también se diseño la 
cámara de empuje para el primer cohete 
colombiano de propelente líquido 








Tabla 2 – Datos de entrada de la cámara de 




Figura 5 - Cámaras de combustión para el 




La función de este dispositivo es el de introducir los 
propelentes en la cámara de combustión de una 
manera tal que la combustión sea eficiente. Hay 
varios tipos de inyectores que el diseñador puede 
seleccionar dependiendo del tamaño del motor. 
 
El inyector esta compuesto principalmente de una 
entrada de combustible, una entrada de oxigeno y un 
conector de alta energía que son los componentes 
necesarios para la ignición del propelente y junto con 
otros elementos como carcaza y elementos de 




Figura  6 – Partes del inyector 
 
5. SISTEMA DE REFRIGERACION 
 
El sistema de refrigeración implementado consiste en 
la construcción del motor cohete en cobre, el cual es 
un material con una alta conductividad térmica para 
disipar el calor generado durante la combustión.  
 
La cámara de combustión y la tobera, serán 
construidas en una sola pieza. 
 
Para el primer cohete Colombiano de propelente 
líquido se utilizara un recubrimiento en la parte 
interna del motor cohete a base de material ablativo 
el cual es usado por la NASA para proteger los 
motores de sus cohetes y evitar que estos se fundan.  
 
Este material será reemplazado después de cada 
ensayo quedando intacta la cámara de empuje.   
 
6. MATERIAL DE CONSTRUCCION PARA EL 
MOTOR COHETE DEL LABORATORIO 
 
El Cobre es un metal de color rojizo maleable y 
dúctil. Posee excelentes conductividades térmica y 
eléctrica y una buena resistencia a la corrosión. 
 
La conductividad eléctrica del Cobre llega 
segunda detrás de la de la Plata y por lo 
tanto su aplicación principal es la industria 
eléctrica. El Cobre también es la base de 
muchas aleaciones importantes (latón, 
bronce y bronce al aluminio) y junto con la 
Plata y el Oro, ha sido muy usado para la 
acuñación de las monedas.  
 
7.  MATERIAL ABLATIVO PARA EL PRIMER 
COHETE COLOMBIANO 
 
La ablación hace relación con el proceso de pérdida 
premeditada de material superficial para limitar la 
absorción de calor. 
Estos materiales se usan para proteger estructuras de 
los efectos de temperaturas elevadas que podrían 
llegar a fundir metales o incluso materiales 
cerámicos. Dadas estas características, los principales 
usos de estos materiales son:  
• Aislamiento interno de vehículos espaciales  
• Protección térmica para el reingreso a la 
atmósfera de cápsulas espaciales 
• Protección térmica de cabezas nucleares 
• Paredes de incendio en aeronaves 
 
7.1. Mecanismo de la ablación 
Cuando un material se somete a un proceso de 
ablación suceden varias cosas: 
• El material se descompone, consumiendo 
calor durante el proceso 
• Se presenta un bloqueo que evita que una 
buena parte del calor penetre a la superficie.  
• La superficie puede alcanzar una 
temperatura suficientemente alta como para 
rerradiar el calor hacia el medio circundante 
 
 
Figura 7 - Mecanismo de ablación 
 
Para que el material de ablación sea efectivo, debe 
reunir las siguientes características: 
• Producir grandes cantidades de gas al 
calentarse 
• No perder material debido al flujo de 
porciones fundidas 
• Resistir las perdidas por reacción química 
(oxidación) 





• Este trabajo queda como un material de 
consulta básico para los estudiantes de la 
fuerza aérea, para impulsar a estos a que a 
que se interesen más por el tema de la 
cohetería. 
• El software quedara como una herramienta 
dentro de la institución para los futuros 
diseños que se hagan posteriormente.  
• Existen diferentes metodologías para 
el trazado de toberas, la 
implementada en este proyecto fue la 
más reciente que ha sido 
desarrollada por Modern 
Engineering for Design of Liquids-
Propellant Rocket Engines. Teniendo 
en consideración que los modelos 
existentes en la red no contemplan 
las aplicaciones estipuladas en la 
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